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1. はじめに 
 航空機の翼をはじめとする流体機器周りで発生する流れの剥離抑制は，空力特性の向上や騒音
の低減といった観点から極めて重要であり，これまでに様々な解決手法が提案されてきた．例え
ば，流体機器表面に突起物を配置するボルテックスジェネレータや，定常的な吸い込みや吹き出
しを用いた定常ジェットといったものがある．これら既存デバイスは，様々な流れへ適用しよう
とすると構造が複雑になるといったトレード・オフの特徴を持つ．そのため，既存デバイスの有
するトレード・オフを克服する新しい流体制御デバイスの研究が進められている．近年では，単
純形状かつ高い応答性を持つ誘電体バリア放電（DBD）プラズマアクチュエータ[1,2]やシンセテ
ィックジェット[3]などのデバイスに注目が集まっている． 
1.1 DBD プラズマアクチュエータ 
 DBD プラズマアクチュエータ（以下 PA）は，対象とする流れ場に局所的な変動を与えることで
大きな流れを制御するマイクロ流体制御デバイスで，2枚の電極とそれに挟まれた誘電体からな
る単純な構造を持つ（図 1）．全体の薄さは数百マイクロメートルで非常に薄く軽量である．流体
制御を行う際には，電極間に高周波・高電圧の交流電圧を印加する．電圧印加によって露出電極
表面にプラズマが発生し，露出電極周辺に非定常な流体変動が誘起され，流体機器の性能を向上
させる[4]．発生するプラズマをそのまま流体制御に用いるため，既存のデバイスと比較して時定
数の短い制御を行うことが可能である．PA は，流体機器の空力特性向上に適した特徴を持つため，
航空機の翼[5]や自動車[6]，風力発電タービンにおける剥離流れの制御[7,8]や，ガスタービンエ
ンジンの漏れ流れ抑制[9]など，様々な分野において実用化にむけた基盤研究が進められている．  
 
図 1 DBD プラズマアクチュエータの構造と翼型への設置例 
 図 2 に，PA を用いた翼周りの流れの剥離制御効果を示す．翼前縁に設置された PA を駆動させ
ることで，翼面から大きく剥離した流れが翼面に付着し，翼の空力特性が向上する． 
［共同研究成果］
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図 2 DBD プラズマアクチュエータを用いた NACA0015 翼周り流れの剥離制御（制御／非制御）[12] 
1.2 DBD プラズマアクチュエータを用いた翼周り流れの剥離制御 
 DBD プラズマアクチュエータが生み出す誘起流れは，印加する交流電圧の特性によって変化す
る．高い電圧ほど，また高い周波数ほどより強い誘起流れが生ずるが[10]，それに加えてデュー
ティサイクルを利用したバースト波制御が高い効果を発揮することがわかっている．バースト波
制御とは図 3に示すように，一定周波数（バースト周波数）で電圧印加のオンオフを繰り返すも
のである．シミュレーションおよび実験による筆者らのこれまでの研究は，誘起流れの特性と制
御効果の関係を明らかにし，その結果からバースト波が有効である理由を明らかにしてきた[14]．
なかでも，無次元バースト周波数 F+は最も重要なパラメータの 1つとしてしばしば議論され、剥
離制御に有効なバースト周波数に関する研究が行われている[14-17]． 
Base Frequency fbase = 1/Tbase
Burst Frequency f+      = 1/T+
Non-dimensional f+ F+    = f+c/U
Burst Ratio BR  = Ton/T+
Vol
Time T+=1/f+
Tbase=1/fbase Ton
 
図 3 DBD プラズマアクチュエータのバースト波制御における各種制御パラメータ 
 既存研究では，低レイノルズ数下の翼周り流れにおける無次元バースト周波数の最適値が F+≈1
であるとしている[11]．これは，F+≈1 が剥離した流れの自然な渦放出周波数に近く，2次元的な
大規模渦構造の放出を促進するためである．これらの渦構造は、自由流れの運動量を境界層に与
え運動量交換を促進させる．しかし我々はこれらをより詳細に議論し，翼周り流れの条件に応じ
て適切な無次元バースト周波数が異なり，特に失速直後においては F+=1 より高い周波数 F+= 6 を
用いることで，効率的に空力特性を改善できることを示した[15,17 など]． 
1.3 DBD プラズマアクチュエータを用いた翼周り流れのフィードバック剥離制御 
 バースト駆動に関する研究の多くは，適切な無次元バースト周波数が流れ条件に依存するにも
かかわらず，時間的な変化のない定常流れを対象としている．そのため，流れ条件が時々刻々と
変化するピッチング翼周りの非定常流れなどへPAを適用するための知見が不足している．そのた
め，翼面センサなどで取得した流れ場の指標を用いてPAの駆動を変化させるフィードバック剥離
制御モデルの研究が進められている[18,19]．Plogmannら[18]は，翼上面のマイクロフォンで検出
した支配的な周波数を用いた制御モデルを提案している．彼らは，支配的な音響周波数を剥離剪
断層内における不安定周波数と仮定してPAの駆動周波数に用い，風洞実験で揚力と抗力を改善す
る結果を得ている.Benardら[19]は，風洞実験において翼面上の圧力センサから得た圧力係数の二
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乗平均平方根（RMS）を用いて剥離を検出し，印加電圧の振幅を変化させることで揚力向上に成功
している．いずれの制御モデルでも一定の翼周り流れ剥離制御に成功しているが，どのような物
理的指標が剥離制御に最も効果的であるかは必ずしも明らかになっていない．また，流れ条件に
応じて適切なバースト波を出力するような制御モデルについては検討されていない．そこで我々
は，翼面センサで取得した圧力分散値に応じたバースト駆動を模擬する制御モデルFixed 
Threshold Model（FTM）の提案[20]を行い，簡易的な2次元計算[21]を実施した．その結果，FTM
は流れ場条件に応じて適切な制御パラメータ値が変化することが明らかにされた．本研究では，
より精度の高い3次元のLESを行い，本制御モデルの有効性をより詳細に検討する． 
2. 問題設定 
2.1 翼型と流れ場 
 翼型は NACA0015 翼とし，スパン方向が一様である 2次元翼形状とする．翼型の流れ場に対する
迎角は，失速迎角α＝11°より高いα＝12°とする．流れ場はレイノルズ数 Re＝6.3×104の一様
流とする．このレイノルズ数は，我々が所有する小型風洞において実験可能な数値であり，翼弦
長 c≈0.1[m]，主流速度 U∞≈10[m/s]に相当する．マッハ数は M∞＝0.2，比熱比は空気のγ＝1.4，
プラントル数は Pr＝0.72 とする． 
2.2 フィードバック剥離制御モデル 
 図 4 に，本研究で取り扱う制御モデル Fixed Threshold Model（FTM）の概要を示す．PA を誘起
流れが主流と同じ方向に出るように露出電極側を上流にして設置する．また，フィードバック制
御に用いる圧力センサを PA に対して下流側に設置する．圧力センサのサンプリング周期ごとに，
センサで計測した翼上面圧力 pから圧力係数 Cpを計算し，更に圧力係数の時間履歴から圧力係数
の分散値 Cpvarを計算する．分散値が閾値θより高い場合に PA を駆動し，低い場合に駆動しない
シンプルな制御モデルである．（例えば，閾値をθ＝0に設定した場合 PA は連続駆動し，θ＝∞
に設定した場合 PA は駆動しない）． 本研究では，PA を前縁 5%位置にスパン方向に一様に，圧力
センサを前縁 40%位置のスパン方向中央の 1点に設置する． 
Pressure
PA
Input
Output
yes no
ON OFF
Calculate Cp
Cp var > Threshold
Calculate Cp var (Time Span:ΔTvar)
 
図 4 Fixed Threshold Model（FTM） 
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3. 計算条件 
3.1 計算手法 
 表 2 に本研究で用いる計算手法を示す．流れ場の支配方程式には，3次元圧縮性ナビエ・スト
ークス方程式を用い，有限差分法により離散化して数値的に解く数値シミュレーションを採用す
る．メトリックス，ヤコビアン，対流項および粘性項の離散化には，従来の圧縮性スキームに比
べて空間精度と解像度が高い 5点 6次精度のコンパクト中心差分法を適用した．また時間積分法
については，2次精度 ADI-SGS 陰解法を用いた．数値振動を抑えるフィルターには，10 次精度の
ものを用いた．なお，実際の計算においては，時間積分後の更新された保存量に対してフィルタ
ーが施される．これら計算法については文献[14−17]などの参考文献を参照されたい． 
 PA による流れ場への運動量供給は，支配方程式に体積力項を導入することで模擬する．体積力
のモデル化によるプラズマ効果と流体支配方程式のカップリングには，幾つかの種類が存在する
が，本研究では比較的単純なモデルである Suzen と Huzng ら[22]の定常体積モデル（以下 Suzen
モデル）を非定常に拡張した体積モデル[23,24 など]を用いる．なお，この修正モデルの数値計
算への導入方法やその信頼性に関する詳細の記述，および数値計算の妥当性については既出論文
を参照されたい [17,25]．なおPAによる最大平均誘起速度は，主流の10%程度となるようにする． 
表 2 計算手法 
支配方程式 3 次元圧縮性ナビエ・ストークス方程式 
空間差分 6 次精度コンパクト中心差分 ＋3重対角フィルター（αf＝0.40） 
時間積分 2 次精度 ADI-SGS 陰解法 ＋内部反復 5回 
乱流モデル Implicit LES 
3.2 計算格子 
 図 5 に，本研究で使用する計算格子を示す．翼周りの流れを解くための Zone1（青色）と，PA
周りの擾乱を高精度で解くための高解像度の Zone2（赤色）からなる重合格子法を適用する．Zone1
には C型格子を採用し，翼表面から外部境界までの長さは翼弦長の 25 倍とする．また，翼のスパ
ン方向の長さは翼弦長の0.2倍とする．Zone2には，翼前縁5%に設置したPAをモデル化したSuzen
モデルの体積力分布が，前処理によって内挿されている．Zone1 の格子点数は約 1800 万点，Zone2
の格子点数は約 200 万点である．翼面上の格子には，固体壁条件を適用する．またスパン方向の
境界には周期的境界条件を適用し、計 5つの格子点の計算値を補間なしに直接代入する． 
 
図 5 計算格子（翼前縁／翼周辺／全体） 
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3.3 計算ケース 
 表 1 に本研究の計算ケースを示す．設定する閾値のオーダーは，本計算の事前に行われた簡易
的な 2次元計算[21]を参考に見積もっている． 
表 1 本研究の計算ケースと用いる閾値 
計算ケース名 FTM1 FTM2 FTM3 FTM4 FTM5 
閾値 1.0-E04 5.0-E04 1.0-E03 2.0-E03 5.0-E03 
3.4 計算機に関して 
 計算機には，東北大学サイバーサイエンスセンターのスーパーコンピュータ SX-ACE を利用した．
利用ノード数は，ケースによって多少前後するが主に 20 ノードである．実際の計算では，計算領
域を分割して各ノードに割り当てて計算を行う．ノード内はスレッド並列（自動並列，一部 Open 
MP を利用），ノード間は MPI による並列化を施した．1ケースの計算時間はおよそ 40 時間である． 
4. 計算結果 
4.1 剥離制御効果と閾値の関係 
 図 6 に，本研究において得られた FTM の各閾値ケースと，既存研究[14]で得られた効果的なバ
ースト波制御ケース「Burst1」「Burst2」，連続制御「Normal」，非制御「OFF」の空力特性を示す．
なお誌面の都合上，最も剥離制御効果の得られたケース「FTM4」を中心に議論する．まず本研究
で取り扱うフィードバック剥離制御モデル「FTM」の特性上，閾値θ=0 のとき PA は連続制御
（Normal）となり，閾値θ＝∞のとき PA は非制御（OFF）となる．Normal と OFF では，揚抗比と
揚力が L/D≈3, CL≈0.5 と低く，抗力も CD≈0.15 と高い値をとる．対して 0<θ<∞の範囲をとる他の
閾値ケースでは，閾値に応じて空力特性に大きな差異が生じている．この傾向は，同等の流れ条
件で行われた FTM の風洞実験[26]の結果と概ね一致する．空力特性は特定の閾値でピークをとり，
特に FTM4 のケースにおいて，揚抗比と揚力は L/D≈16.0，CL≈1.0，抗力は CD≈0.06 とバースト波制
御よりも高い空力特性を得る．なお，FTM5 では PA は駆動せず，各空力性能は OFF と同等の値を
となった．よって本制御モデル FTM は，得られる空力特性が閾値に大きく依存し，適切な閾値を
設定することで効果的とされるバースト波制御よりも高い空力特性を得ることがわかった．  
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図 6 FTM の各閾値ケースにおける空力特性（揚抗比 L/D，揚力 CL，抗力 CD） 
 図 7 に，FTM の各閾値ケースにおける翼面圧力係数分布と翼面摩擦抵抗係数分布を示す．また
図 8に，FTM の各閾値ケースにおける翼周り平均速度場を示す．圧力分布においては，閾値を FTM1
から大きくしていくと，翼前縁のサクションピークが大きくなる．また，摩擦抵抗分布は翼前縁
の剥離泡が小さくなることがわかる．平均速度場からは，翼前縁の剥離泡の縮小に伴って剪断層
が翼面に近くなり，低速度領域が小さくなることが確認できる．特に FTM4 では，翼前縁で最も大
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きなサクションピークをとり，翼前縁の剥離泡が最も小さくなる．また平均速度場をみると，流
れが翼後縁に至るまで付着していることが確認できる．制御結果が OFF と同等である FTM5 では，
圧力分布が翼前縁で小さなサクションピークをとり，流れが大きく剥離していることがわかる．
また摩擦抵抗分布から，翼前縁から後縁に至るまで負の値をとり続ける．また平均速度場をみる
と，翼上面に広く低速度の領域が形成されており，剪断層が翼面上から大きく離れ剥離している
ことが確認できる．よって本制御モデル FTM は，閾値の設定に応じて翼周り流れの剥離制御効果
が大きく変化することがわかった． 
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図 7 FTM の各閾値ケースにおける翼面圧力分布と翼面摩擦抵抗分布 
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－ スー パ コーンピュータを利用した高解像度シミュレーションに基づいて －
て PA が間欠的に駆動する．この間欠的な駆動は渦の移流に応じて準周期的なものとなる．誌面の
都合上，他閾値ケースの議論は省略させて頂くが，本制御モデル FTM は，適切な閾値を設定する
ことで PA が前縁から放出された 2次元的な渦構造の移流に応じて間欠的に駆動し，それ以外の閾
値を設定すると渦構造を捉えず PA が非定常に駆動するモデルであることがわかった． 
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図 10 FTM4 における翼周りの瞬間圧力場と渦構造（Q値） 
 
 
図 11 FTM4 におけるセンサ部の圧力係数分散値と DBD プラズマアクチュエータの駆動 
4.3 今後の研究計画 
 本研究で取り扱った制御モデル FTM は，翼面圧力分散値と固定の閾値という単純な指標を用い
ているため，剥離制御に寄与すると考えられる 2次元的な渦構造の検出が必ずしも達成されてい
ない．そこで今後は，固定の閾値を用いずに渦構造を検出することが可能な Dynamic Threshold 
Model（DTM）の開発を進めていく．また，本研究では計算コストの都合上流れ条件（主流速度や
迎角）については固定としている．そのため，時々刻々と流れ条件が変化する現実の流れにおい
て剥離制御を達成するための知見が依然不足している．今後は，迎角や流速を動的に変化させる
など流れに擾乱を与えた計算を行うことで，制御モデルの有効性についてより深く検証していく
予定である． 
5. まとめ 
 DBD プラズマアクチュエータを用いた NACA0015 翼周り流れの LES を行い，翼面圧力係数分散値
と閾値を用いたフィードバック剥離制御モデル Fixed Threshold Model（FTM）の有効性を検討し
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た．失速直後の迎角 12°の翼周り流れに FTM を適用した結果，得られる空力特性は閾値に大きく
依存することがわかった．このとき FTM に適切な閾値を設定すると，得られる空力特性は効果的
とされる既存のバースト波制御よりも高くなった．また翼周り流れを観察すると，前縁から放出
された 2次元的な渦構造の移流に応じて DBD プラズマアクチュエータが間欠的に駆動し，翼周り
流れの剥離が抑制されることが確認できた． 
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